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小型無人超音速機の完全自律着陸に向けた制御系構成法の研究 
 
上羽 正純 （航空宇宙システム工学ユニット 教授）   
○横田 滋弘 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 
 
 
１．研究の背景と目的 
 本学航空宇宙機システム研究センターでは，マッハ 2程度までの速度で飛行できる小型無人
超音速実験機の開発が進んでいる．基盤技術の一つである誘導制御技術は姿勢の安定を確保しつ
つ所望の姿勢精度で目標値へ飛行するのみならず，エンジン性能・空力加熱等の条件を満たしつ
つ，離陸，上昇，旋回，超音速飛行，下降，着陸といった各種飛行モードに自律的かつ最適に飛
行するための重要技術である．本小型超音速機は離陸から着陸までを自律で飛行することが要求
されており，特に着陸時は飛行モードの中で最も事故発生率が多い．そのため，各種不安定要因
が発生する中で高い姿勢制御精度及び小さな降下率が要求される．加えて，実験の容易性から，
ILS（計器着陸装置）等の地上施設がない滑走路で着陸する必要がある．従って本研究では完全
自律型の着陸制御技術の確立を目標としている． 
 今回は小型無人超音速機を用いた飛行実験の初期段階として，機体速度の遅い電動模型飛行機
に対して，着陸制御系の着陸性能
をシミュレーション及び実証実験
により評価した結果を報告する．
実証実験ではラジコン操縦者の有
視界距離・操縦技術および飛行距
離を考慮し，図 1に示すような，
制御開始時の機体位置，グライド
スロープ・フレアパスで構成され
る着陸経路を設定する． 
   
２．着陸制御系構成とシミュレーション 
 以下に述べる機体および制御系で制御パラメータを設計し，6自由度シミュレーションを行
う． 
２－１．対象機体 
 実験には，図 2に示す電動模型飛行機（京商
製カルマート α40）を用いる．計測した機体寸
法から 3DCAD モデルを作成し，慣性能率等の
機体諸元を求め，測定値・実験値から推算式(1)
を用いて空力微係数を推算した．迎え角及び定
常飛行速度は手動操縦による実験データより設
定した． 
 
 
図 2 使用機体 
 
図 1 着陸経路 
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２－２．制御系 
 図 1の飛行条件を満たす制御系として，図 3に示すような着陸制御系(2)を構成する．通常，ラ
ダーはターンコーディネイション制御系の出力として使われるが，実験機に ADS を搭載してい
ないため，使用しない． 
 ラジコン操縦による着陸時降下率より，目標降下率は 1 m/s以下．滑走路幅は 30 mであるた
め，機体を滑走路中心より 10 m以内で着陸することを目標とする． 
 
 
図 3 着陸制御系 
 
２－３．シミュレーション結果 
 フレア制御区間はグライドスロープ制御区間と比べ高度範囲が小さいため，2つを分けて示
す．データ更新間隔は飛行実験に使用するテレメトリデータ更新間隔 80 msとした．図 4にグラ
イドスロープ制御区間，図 5にフレア制御区間のシミュレーション結果を示す． 
 グライドスロープ制御，フレア制御，滑走路中心制御は目標値へ追従しており，安定に機能す
ることが分かった．また，接地時の降下率，滑走路中心偏差はそれぞれ 0.5 m/s，0.5 m程であ
る． 
 
 
図 4 グライドスロープ制御区間シミュレーション結果 
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図 5 フレア制御区間シミュレーション結果 
  
３．模型飛行機による実証実験 
 設計した着陸制御系の安定性及び制御性能を評価するため，前述した飛行経路及び以下に述べ
る高度センサを用い実証実験を行う． 
３－１．高度センサ 
 一般的に，単独測位による GPS 高度精度は 10 m程で着陸制御に使用できない．そこで，図 6
に示すような気圧センサ，超音波センサ，赤外線センサで高度センサを構成し，表 1に示すよ
うに高度センサを組み合わせ複合高度として出力する．また，降下率についても同様に GPS 速
度では精度が悪いため，気圧センサの微分値を使用する ． 
 
３－２．実験結果 
 実滑走へ向けた着陸制御実験結果をシミュレーションと同様に 2つに分けて，図 7にグライ
ドスロープ制御区間と図 8 にフレア制御区間のデータを示す．疑似微分の値が振動的なため，前
後 5点を移動平均し接地時の降下率評価する． 
 破損はしなかったが，接地後 0.5 m程のバウンドを 1回する結果であった．移動平均降下率は
1 m/s程で接地し，概ねシミュレーションと同等の結果が得られた．バウンドについては，舵角
の空力的トリム点を考慮できていなかったため，負方向のピッチングモーメントが発生したこ
と，着陸速度が速すぎたこと，降下率出力に気圧センサの疑似微分を用いたことによる誤差によ
るものと考えられる． 
 
 
図 6 高度センサ 
表 1 複合高度出力構成 
センサ種類 使用範囲 精度 使用用途 
気圧センサ 3m～ 2m 高度出力 
超音波センサ 3m～10m  バイアス除去 
赤外線センサ 0m～3m RS15% 高度出力 
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図 7 グライドスロープ制御区間実験結果 
 
 
図 8 フレア制御区間実験結果 
４．まとめ 
 小型無人超音速実験機の完全自律型着陸制御システム構築のための初期段階として，電動模型
飛行機を用いた実滑走路への着陸制御実験を行い，概ね問題なく着陸できること，シミュレーシ
ョンと同程度の結果が得られることを確認でき，着陸制御技術を確立したといえる． 
 今後は，着陸制御システムを調整し，電動模型飛行機を滑らかに接地させた後，飛行速度の速
い機体および不安定な機体へ移行する．これにより，動圧・着陸距離等が大きくなり，現状の数
値モデル化，降下率出力では精度が不足すると考えられる．まずは，数値モデルとの誤差を減ら
すため，機体アライメントおよび ADS 搭載法を明確にする．  
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